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随着复合材料制造技术的进步，复合材料整体设计 /

成型技术也获得了快速发展和广泛应用。复合材料因

其优良的综合性能，质量轻、耐疲劳性能优异、比强度和

比刚度高、耐腐蚀性能好，在航空航天领域的应用越来

越广泛 [1-2]。在管状复合材料的力学性能、损伤扩展及

破坏形式等方面，国内外学者做了大量的研究工作 [3-9]，

这些研究结论充分体现了管状复合材料在拉伸、压缩、

扭转及弯曲等力学性能上的优势，具有更好的整体性能

和承载能力。目前，管状复合材料在航空结构方面的应

用远没有得到应有的发挥，但是发展潜力巨大。

某型直升机平尾管梁为平尾与垂尾的连接结构，

一种轻型直升机复合材料主承力管梁的强度分析与         
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[ 摘要 ]    根据某型直升机平尾主承力管梁的结构特点和受力特性，研制了一种全复合材料平尾主承力管梁结构。通

过理论计算进行可行性分析，并采用 MSC.Patran/Nastran 建立了管梁有限元分析模型，根据实际载荷及约束条件进

行了静强度分析，给出了结构应变与位移结果；同时设计了强度试验方案，对管梁结构进行静强度试验验证。结果表

明：全复合材料主承力管梁结构满足强度设计要求，与金属材料相比，减轻了 17.6% 的结构重量，充分体现了复合材

料管梁结构优良的整体性能和承载能力，为复合材料应用于直升机主承力结构提供了依据。 
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不仅承担平尾的气动载荷，还要承担机身连接载荷，属

于机体结构中关键的受力部件。平尾管梁原为金属材

料，其结构截面形状为圆形柱体，非常适合采用管状复

合材料的工艺方法制造。基于管状复合材料优良的力

学特性，本文将轻型管状复合材料开创性地运用到直升

机平尾管梁结构上，并采用有限元分析方法及试验进行

验证，成功实现了管状复合材料替代金属结构在主承力

结构上的应用，同时减轻了 17.6% 结构重量。这充分体

现了管状复合材料抗拉压、弯曲及扭转等复合载荷的能

力，同时也开拓了复合材料在直升机主承力结构上的应

用范围，为复合材料应用于直升机主承力结构提供了依
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承载能力 [5]。

复合材料整体共固化技术 [12] 是进一步降低机体结

构重量、减少连接、提高结构完整性，同时保证载荷传递

连续的一种先进的整体设计和工艺技术。结合理论计

算结果，综合考虑平尾管梁的结构形式、受载特性、重量

等因素，最终确定复合材料管梁采用在原金属结构（图

2）的基础上将管梁及管梁卡箍结构一体化的设计，端

部采用金属与复合材料整体共固化设计，如图 4 所示。

采用有限元软件 MSC.Patran 及 MSC.Nastran 对金

属结构及复合材料结构进行数值仿真分析，在相同的载

荷及约束条件下，得到两种材料结构的对比结果，如表 1

所示。可知，在相同载荷作用下，复合材料管梁在满足

强度刚度要求的情况下，相对金属结构减重达 17.6%。

2   试验验证

根据实际连接形式及载荷情况，对管状复合材料进

行静力强度试验。

据，对管状复合材料的分析及应用起到了推动性作用。

1   强度设计及分析

图 1 所示为平尾管梁在某型直升机结构上的安装

形式。图 2 为金属平尾管梁示意图。从中可见，1 处与

斜梁连接，约束 x、y、z 及 y 向的转动自由度 Ry ； 2 处与

平尾加强肋连接，约束 x、z ； 3 处与撑杆连接，约束撑杆

点 x、y、z。根据其受载特性，平尾管梁同时受弯曲、拉

压及扭转组合作用。

刚性是指材料抵抗弹性变形的能力，弹性模量 E 是

判定材料刚性的重要指标。刚度是指构件抵抗弹性变

形的能力，可分为截面刚度 T j 和构件刚度 T ：纯拉或纯

压的截面刚度 T j 是 E 与工件横截面积 A 的乘积；弯曲

截面刚度为 K，I 为截面对中性轴的惯性矩；构件弯曲

刚度 T 表示构件抵抗弹性弯曲变形的能力，它不仅与截

面刚度 K 有关，而且与构件跨度有关。

圆管截面如图 3 所示。对于外径为 rgb 和内径为 rga

的圆管，可以得到横截面对 z 轴的惯性矩 Igz：

Igz =
π(r4

gb − r4
ga)

4
� （1）

对于长度为 L 的构件而言，构件在弯矩 M 作用下

的弯曲变形，圆管的弯曲截面刚度 Tgj 和构件刚度 Tg 分

别为：

TgjTg j =
Eπ(r4

gb − r4
ga)

4
� （2）

Tg =
Eπ(r4

gb − r4
ga)

4L
�  （3）

设 材 料 的 密 度 为 d，则 圆 管 单 位 长 度 的 质 量 为
π(r2

gb − r2
ga)d ，将其除以公式（3），可得到圆管单位长度质

量的截面刚度 Tgm：

Tgm =
(r2

gb + r2
ga)E

4d
�  （4）

对于相同圆管截面，截面刚度与圆管的弹性模量及

密度的比值 k 有关。

某型机平尾管梁金属材料弹性模量 E1=196GPa，密

度 d1=7.75g/cm3。某复材单向布碳纤维材料层压板等效

弹性模量 E2=74GPa[10-11]，层压板密度 d2=2.46g/cm3。则

相同内外径的圆管截面积下，金属材料的比值 k1 小于

复合材料的比值 k2，说明在相同圆管截面积信息下，单

位长度质量下的复合材料的弯曲截面刚度要高于金属

材料。

而管状复合材料在受扭转的情况下，扭转试件随

着扭转角的不断增大，环向纬纱会因基体与纱线的相

互作用而在圆管径向产生不同程度的位移，所以扭转

角的增大会在管的径向形成褶皱。但是圆管复合材料

试件不具有自由边界，所以其具有更好的整体性能和
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图1   平尾管梁安装示意图

Fig.1   Installation schematic diagram of horizontal stabilizer 
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图2   金属平尾管梁示意图

Fig.2   Schematic diagram of full metal material bearing beam
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图3   圆管截面示意图

Fig.3   Schematic diagram of bearing beam section
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2.1   试验方法

该试验的加载安装如图 5 所示，将管梁试验件一端

固定在试验台架上，把中间卡箍一体化结构处固定在试

验台架上，另一端通过连接加载接头进行集中力加载。

加载时采用分级加载的方法，按照 10% 设计载荷逐级

加载至 67% 设计载荷，保载 3s 后再按照 5% 设计载荷

逐级加载 100%，每级记录应变和位移，其中设计载荷包

括 Fx（产生弯矩）、Fy（产生轴向载荷）、Fz（产生弯矩）

及 Mx（扭转）。根据有限元计算结果得到试验件受载

严重部位，确定试验件应变片贴片监测位置，其中试验

件贴片如图 6 所示，监测点位置如图 7 所示。

2.2   测量结果和讨论

结合试验应变结果与有限元分析计算结果，选取部

分测量点数据对比如图 8 所示。可见，在设计载荷以内，

测量点应变均为线性增加，表明在设计载荷内，复合材

料管梁的变形仍在线性阶段。有限元计算分析结果与

试验结果趋势一致，且误差在 10% 以内，说明有限元计

算结果合理可信。

3   结论

（1）通过理论分析，得出复合材料管梁替代金属结

构的可行性，并且验证了复合材料整体共固化技术能有

效降低机体结构重量、减少连接、提高结构完整性，同时

保证载荷传递连续。

（2）应用有限元分析技术，得到了管梁的应变及变

形分布情况，并对有限元分析结果进行了试验验证，结

果表明应变趋势一致，说明了有限元模型的合理性。

（3）通过对比得到复合材料管梁在满足强度要求

的条件下比金属结构减轻了 17.6% 的重量，提高了结构

效率，为复合材料在直升机主承力管梁结构上的应用提

供了依据。
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Fig.8   Compared graph of strain of 4 test points


